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Проведено численное моделирование течения при выдуве круглой струи в дозвуковой 
сносящий поток для разных углов её наклона. Получены картины полей скорости и давления в 
области взаимодействия струи с набегающим потоком, а также траектории струй и 
распределение коэффициента давления на поверхности пластины перед и за отверстием 
выдува. В ходе работы было выявлено, что угол наклона выдува струи сильно влияет на 
перераспределение скорости и давления в области перед струей и за ней. Изменение угла 
выдува струи приводит к существенному изменению ее траектории и давления в области 
струйного взаимодействия. Это позволяет при тех же энергетических затратах на выдув газа 
эффективнее использовать такие струи для управления аэродинамическими характеристиками 
летательных аппаратов. 
Ключевые слова: численное моделирование; круглая струя; дозвуковой сносящий поток; 
отверстие выдува 
 
Введение 
Распространение газовых струй в сносящем дозвуковом потоке давно привлекло к 
себе внимание исследователей. Связано это с тем, что турбулентные газовые струи, обду-
ваемые боковым потоком, используются в ряде технических устройств: камерах сгорания 
газотурбинных двигателей, газовых горелках струйного типа, воздушных завесах, струй-
ных органах управления летательных аппаратов и т.д.[1,4,5,6].  
 Моделирование такого течения до настоящего времени является достаточно акту-
альным, особенно в части применения к струйным органам управления летательного ап-
парата. Проведенный анализ научной публикации [4] показал, что интенсивность смеше-
ния газовой струи со сносящем потоком зависит от начальных размеров и формы струи, 
от угла выдува струи, от степени турбулентности и гидродинамического параметра   (от-
ношения скоростных напоров струи и сносящего потока). 
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Постановка задачи 
В данной работе проводилось численное моделирование течения при разных углах 
наклона  выдува струи из круглого отверстия пластины, обтекаемой дозвуковым потоком 
при    . Построены поля скоростей и давлений течения, траектории струи, проведен 
расчет коэффициентов давления на поверхности пластины. Полученные результаты срав-
нивались с экспериментом. 
Для моделирования стационарного дозвукового обтекания плоской поверхности с 
выдуваемой круглой струей был использован программный комплекс САПР SolidWorks  
Flow Simulation. Эта программа используется для расчета внешней аэродинамики обтека-
ния  тел (автомобилей, летательных аппаратов и их деталей и т.д.). При расчетах задава-
лось число Маха сносящего потока (М=0,6), гидродинамический параметр     и углы 
выдува струи       
  ,    ,     . В результате расчета строились картины полей скоро-
сти потока  и давления в области взаимодействия, а также  распределение коэффициентов 
давления по поверхности тела в плоскости XOY. 
Математическая модель в пакете SolidWorks  Flow Simulation основана на решении 
уравнения Новье-Стокса, которое замыкается с помощью k-e модели турбулентности. 
Обобщенное уравнение, отражающее законы сохранения и модель турбулентности, в ин-
тегральной форме выглядит как: 
 
  
                                     
    
 
Здесь  - обобщенная переменная  =             ,      - составляющие скорости 
вдоль осей X,Y,Z; h- энтальпия, ρ- плотность,  - контрольный  объем,     - вектор скоро-
сти,   - вектор площади, Г - циркуляция скорости по контору,   - источниковый член,  - 
удельная скорость диссипации турбулентной энергии, 
 
  
 – частная производная по време-
ни,   - вектор нормали. 
Решение задачи 
Рассмотрена задача моделирования пространственного течения при струйном взаи-
модействии в дозвуковом потоке сжимаемого газа. Исследуемое тело представляло собой  
пластину (рис.1) с размерами:   =400 мм,   =200 мм, h=3 мм и круглым отверстием в цен-
тре с диаметром d=10 мм. 
Расчетная область задавалась в виде параллелепипеда, внутри  которого находилось 
исследуемое тело. С целью обеспечения обтекания тела невозмущенным потоком внеш-
ние границы параллелепипеда имели   = 600 мм,   = 300 мм,   = 400 мм.  
На входной границе скорость набегающего потока   =200 м/с, на срезе круглого от-
верстия скорость вытекающей струи        = 200 м/с. На выходной границе расчетной об-
ласти задавалось статическое давление, равное атмосферному, для остальных величин ус-
ловия продолжения решения. На поверхности тела выполнялось условие непротекания. 
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Схема исследуемой модели и расчетной области дана на рис.1, а схема выдува струи 
в сносящий поток представлена на рис. 2. 
 
Рис. 1. Модель пластины в расчетной области (вид сверху). 
 
Для проверки замыкающего условия (k-e модель турбулентности), выбора границ 
расчетной области и расчетной сетки решалась тестовая задача при гидродинамическом 
параметре     и      
  . Ее основные результаты сравнивались с экспериментом [4]. 
Анализ показал хорошую работоспособность  k-e модели турбулентности, выбранных пе-
ременной расчетной сетки и границ расчетной области, которые и были заложены в осно-
ву дальнейшего численного моделирования течения для различных   . 
 
Риc. 2. Схема выдува струи в сносящий потока. 
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Результаты расчета 
Ниже представлены основные результаты указанного моделирования.  
На рис. 3,4,5 дано векторное поле течения в расчетной области при разных углах вы-
дува для     в плоскости XOY. На данных рисунках цветом обозначено значение ско-
рости, а стрелками - направления вектора скорости. 
  
Рис. 3. Распределение скорости в плоскости XOY  при            
 . 
 
Рис. 4. Распределение скорости в плоскости XOY при            
 . 
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Рис. 5. Распределение скорости в плоскости XOY при             
  . 
 
Видно, что при       
  струя вызывает наиболее существенные  возмущения в 
сносящем потоке. 
Для дальнейшей обработки результатов моделирования использовалась программа 
Microsoft Excel 2010, с помощью которой были получены графики траектории (линии 
максимальных скоростей) струи (см.рис.6,7) и распределения коэффициента давления от 
безразмерных координат (см.рис.8,9,10). Где   = 
 
 
,   
 
 
, d- диаметр отверстия в пласти-
не. 
 
Рис. 6. Траектория струи в плоскости XOY  при       
 , при      
 , при       
 .  
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Рис. 7. Траектория струи в плоскости XOY при      
 , где   
      результат расчета;                 эксперимент[4]. 
 
Ниже даны поля давлений в области взаимодействия и распределения коэффициен-
тов давлений    на поверхности пластины в плоскости XOY. 
 
Рис. 8. Поле давления в области взаимодействия и зависимость коэффициента давления, 
2( ) /p p p V     от безразмерной координаты   = 
 
 
  при      
 . 
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Рис. 9. Поле давления в области взаимодействия и зависимость коэффициента давления, 
2( ) /p p p V     от безразмерной координаты   = 
 
 
  при      
 ,где 
результат расчета;                 эксперимент[4]. 
 
Представленные результаты на рис. 3-10 свидетельствуют о том, что угол наклона 
выдува струи    оказывает существенное влияние на перераспределение скорости и дав-
ления в областях за струей и перед ней. Из рисунков видно, что чем больше угол наклона 
выдува струи   , тем больше зона пониженного давления за струей и больше зона повы-
шенного давления перед ней. Этот факт можно использовать для создания максимального 
управляющего момента. Из рисунка 6 видно, что из рассмотренных вариантов, струя газа 
выдуваемая  под углом         имеет самую низкую траекторию. В диапазоне углов 
             зависимость, связывающая высоты траектории струи и угол её выдува 
имеет обратно пропорциональный характер. Это связано с тем, что струи, выдуваемые на-
встречу      
 , интенсивней взаимодействуют  с ним, теряют больше энергии и из-за 
этого сильнее прижимаются к пластине набегающим потоком.  
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 Рис. 10. Поле давления в области взаимодействия и зависимость коэффициента давления, 
2( ) /p p p V     от безразмерной координаты   = 
 
 
 при       
  
Заключения 
1. Предложена методика моделирования струйного взаимодействия круглой струи  со 
сносящим дозвуковым потоком на базе программного обеспечения SolidWorks Flou 
Simulation, давшая хорошее соответствие с экспериментами других авторов.  
2. Из анализа результатов моделирования видно, что выдув струй вызывает сильное воз-
мущение сносящего потока, струя при этом образует зону повышенного давления перед 
собой и зону разрежения за отверстием выдува.  
3. Изменение угла выдува струи приводит к существенному изменению ее траектории и 
давления в области струйного взаимодействия. Это позволяет при тех  же энергетиче-
ских затратах на выдув газа эффективнее использовать такие струи для управления аэ-
родинамическими характеристиками летательных аппаратов. 
4. Выявлено, что выдув струи при угле наклона       
 создает максимальный управ-
ляющий момент.  
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5. Сравнение расчетных данных с результатами эксперимента [4] для оси струи и для рас-
пределения коэффициента давления на поверхности пластины позволяет говорить о 
достоверности данных, полученных путем численного моделирования струйного взаи-
модействия, работоспособности k-e модели турбулентности, выбранных переменной 
расчетной сетки и границ расчетной области. 
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The paper analyzes numerical simulation of the round jet with a subsonic carrying flow. 
Performs calculations for different tilt angles of the jet ωj blowing and constructs the fields of 
velocities and pressures of the flow, jet trajectory, as well as calculates the pressure coefficients 
on the plate surface. 
To solve this problem, the CAD Solidworks Flow Simulation software was used. This 
package contains the solution of the Nowier-Stokes equation, which is necessary for modeling 
this problem. 
To test operation capability of the closing condition (k-th model of turbulence) and proper 
choice of the boundaries of the computational domain, was solved a test problem for       
  
and    =1.  The solution analysis has shown that the k-th model of turbulence was capable, and 
has a good agreement with other authors' experiment results [4]. Based on the selected condi-
tions, further calculations were carried out for different tilt angles of jet blowing. 
In the course of research activities, it was revealed that the tilt angle of the jet blowing has 
a strong impact on redistribution of velocity and pressure in the area of the jet interaction, which 
allows the efficient use of such jets to control aerodynamic characteristics of the aircraft with the 
same power consumption for blowing out the gas. The solution of this problem is very relevant 
in wide application in aviation and rocket and space technology. 
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